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Introduction 
This  report  summarizes  a  trade  study  that  was  conducted  to  examine  options  for  a  flight 
experiment designed  to collect space environment and effects data  in Geosynchronous Earth 
Orbit (GEO).     This effort was a part of the  joint NASA/DARPA Manned GEO Satellite Servicing 
(MGS)  study, whose  goal was  to  identify  potential  architectures,  required  technologies,  and 






The aim of  this environment study was  to provide recommendations  to  the Human Presence 
Requirements Team (“Team 3”) on the best approach for collecting GEO environment data that 
will be needed to inform the design of the equipment for a manned GEO mission, including the 
manned  servicing  module  and  suits  for  extravehicular  activity  (EVA).    The  study  began  by 
reviewing  the  existing  set  of  environment  and  effects  measurement  priorities  identified  in 




Next,  information  was  collected  on  the  availability  and  applicability  of  potential  flight 
measurement instruments in order to understand the rough cost, risk and schedule parameters 
associated  with  development  of  an  MGS  environment  instrument  suite.    Four  notional 
instrument  suites  were  developed  and  coarsely  evaluated  using  weighted  figures‐of‐merit 
(FOMs) developed in conjunction with radiation subject matter experts on the MGS team.    
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A parallel effort examined  the available  transportation opportunities  to GEO,  including  three 
main options: 1) hosted payload; 2) secondary payload; and 3) primary payload.   Each of  the 
notional  instrument suites were also scored  in  terms of compatibility FOMs with each of  the 
payload options.   The  results of  the  transportation evaluation,  including  compatibility of  the 
four  notional  instrument  suites,  identified  the  hosted  payload  as  the  most  promising 
transportation option. 
The study concluded with the development of a trade tree  identifying the transportation and 









(Figure  2).  The  high  energy  electrons  in  this  region  can  penetrate  materials  and  produce 
internal charging. The  low energy electrons can quickly produce  significant  (kilovolts)  surface 
charges.  Damage  from  charging  occurs  when  the  potential  difference  leads  to  a  discharge 
event, which can include high currents and arcing.  Further, high energy electrons pose a direct 























attributed  to  environmental  events  still  occur)  (Reedy  1998,  NASA‐HDBK‐4002A).  These 
strategies, which include shielding of electronic components and Faraday cage construction, do 
not easily meet  the needs of a manned mission with EVAs. An ergonomic  suit,  for example, 
cannot be made to any desired material thickness.  Further, the current standard model of the 
space environment  known  as  “AE‐8”  (Vette 1991) has  shortcomings  for  applications  in GEO, 
and  is  therefore not  ideal  for developing  requirements  for an EVA  suit design. The  following 
caution,  for  example,  appears  in  the  Space  Environment  Information  System  (SPENVIS)  user 
guide: “The AE‐8 model has been criticized also  for  its deficiency  in high energy electrons at 





a  like  material  or  simulated  tissue,  the  utility  of  the  models  for  developing  the  equipment 
requirements  is  limited.    Such  correlating effects measurements are  ideally done  in  situ and 
collocated  with  the  environment  instruments  on  the  same  instrument  suite  (Koons  2004).  
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notional  instrument  suites  include  effects  instrumentation  to  correlate  the  environment 
measurements rather than relying on ground‐based testing alone. 
Study Process 
The  study  was  divided  into  two  main  tasks:    1)  trade  space  definition  and  2)  trade  space 
analysis.  In  task  1,  over  70  instruments  from  more  than  30  previous  flight  missions  were 




Next,  a  downselect  process  was  used  to  identify  current  generation  instruments  most 
applicable to the needs of MGS environment study.   Data collected for this smaller set included 
cost,  mass,  power  and  volume  specifications  and  a  coarse  evaluation  of  the  development 
required  to  modify  the  system  for  use  in  GEO  (for  existing  hardware)  or  to  complete 
development  to a  flight‐ready status. For  this effort,  interviews with  the  instrument principal 
investigators  (PI’s)  augmented  the  literature  search.    The  coarse  assessment  of  the 
modifications required to adapt a given instrument was based largely on the current operating 
regime of  the  instrument, as well as  input  from  the PI’s.   Detailed  reviews of  the  instrument 
designs were beyond the scope of this task. 
Also under task 1, GEO transportation options were reviewed and categorized based on launch 
vehicle,  bus  options,  transportation  availability  (frequency  of  upcoming  opportunities),  and 
approximate  cost.   Both  foreign  and U.S.  launch  capabilities  and  standard bus options were 
included  in  this  survey.   Data  on  bus  options,  including  the  proposed NASA  Reusable  Earth 
Synchronous  Tele‐Operated  Refueler  (RESTOR)  robotic  servicing mission, was  gathered  both 
from public sources and interviews with persons affiliated with the program. 
The  final part of task 1 was the development of FOMs to assess both the  instrument options 
and  bus  options.    FOMs  were  created  to  address  the  specific  goal  of  building  a  flight 
environment suite in the near term, with a target launch date near 2014. 
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In task 2, a preliminary analysis of the defined MGS radiation environment and effects mission 
trade  space  was  performed,  with  resulting  initial  recommendations  presented  to  the  MGS 
Team. The  recommendations and key  findings were presented at  the MGS Team Meeting at 
Johnson Space Center on September 19, 2011.   
Analysis of the trade options was performed using a series of matrices with each weighted FOM 
scored for each trade option.   These matrices are  included  in Appendix A.   While this exercise 
did  stratify  the  instrument  options  and  allowed  high  value  approaches  to  be  identified,  the 
results should be considered preliminary due to the  limited time available during the study to 
compare details of the instrument capabilities against the specific shortcomings of the existing 
available GEO  environment  data  sets  and  analytical models.    Such  a  detailed  comparison  is 
suggested for a future activity.  The results of the preliminary trades do however suggest that a 
number of good options are available  for achieving  the MGS environment mission goals with 






mission  to  GEO.    This  prioritization  remained  unchanged  after  an  assessment  of  upcoming 
environment  missions  was  conducted.  Note  that  an  implicit  desire  for  all  of  these 
measurements  is  a  continuous,  prolonged  sample  (years)  at  the  GEO  orbit,  within  several 























The  highest  priority measurements  are  energetic  electrons, where  it  is  desired  to  know  the 
number  (flux) and energy of  these particles  to  the greatest  resolution possible. Electrons are 
divided  into  “High  Energy”  and  “Low  Energy”  as measured  in electron  volts  (eV) due  to  the 
different spacecraft effects associated with each. In the notional instrument suite development 















for  the  science  and engineering  communities,  as 
evidenced  by  the  number  and  variety  of 
associated  flight  projects.  Decades  of  data 
collected  from  GEO  assets  operated  by  the  Los 
Alamos  National  Laboratory  (LANL),  the  GOES 
spacecraft operated by the National Atmospheric 
and  Oceanic  Administration  (NOAA),  and  others 
has  been  used  to  inform  the  current  standard 
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Radiation Belt Storm Probe  (RBSP),  is being prepared  for  launch  in 2012 and will  sample  the 
radiation environment in an elliptical orbit spanning the Van Allen belts (Figure 3).  Results from 














example, will only briefly pass  through GEO, whereas  the  instruments on  the GOES  satellites 
(and  similar  instruments  on  satellites  operated  by  the  Japan  Aerospace  Exploration 
Agency/JAXA) at GEO have a limited range and resolution (see the Instrument Data in Appendix 
B for basic reference data on various  instruments surveyed).   An extended duration mission  is 
desired due to the dynamic nature of the magnetosphere, where influences such as the 11 year 
solar cycle play a significant role (Reeves 2009).   
Second,  there  are  few  examples  of  collocated  effects  sensors  at GEO.  The DSX  spacecraft, 
which  includes  both  environment  and  effects  instrumentation,  is  an  example  of  collocated 
effects  sensor  suite but  it operates at MEO.   A hosted payload experiment by  the European 
Space  Agency  (ESA)  called  the  Alphasat  Environment  and  Effects  Suite  (AEEF) was  the  only 
mission  identified  by  the  study  team  that  largely  addressed  this  need  in  GEO.  The  AEEF  is 
scheduled for launch in 2013 and will be attached to an Alphasat communications satellite as a 
technology demonstration.   






example,  is not a  feature of the Radiation‐Sensing Field‐Effect Transistor  (RadFET) technology 
used  by  the  AEEF  dosimeter,  which  is  intended  to  characterize  the  effect  of  radiation  on 
electronics.    Another  gap  is  in  the  resolution  of  highly  energetic  electrons  above  4 MeV,  a 
region of  relatively  low  flux which  represents  less of a concern  for spacecraft electronics but 
will  be  a  hazard  for  EVA.   Achieving  a  good  signal‐to‐noise  ratio  is  a  challenge  for  detector 
design  in  this  regime and has been a  factor  in  the LANL high energy data.   A parallel  task at 
LANL  is being undertaken to develop a process for reducing noise  in the data that has already 
been  collected.  The  results of  this  effort, when  available,  should be used  to  re‐examine  the 
priorities in Table 1.   
Examples of discharge monitors in flight are also rare. Data collected by the Spacecraft Charging 
at  High  Altitude  (SCATHA)  and  Combined  Release  and  Radiation  Effects  Satellite  (CRRESS) 
spacecraft  has  been  the  basis  for much  of  the  flight  knowledge  in  this  regime  (Dyer  1996, 
Adamo 1996), but neither addresses  the effects  likely  to be  important  for  the MGS EVA  suit 
material or the spacecraft‐to‐spacecraft contact event during the target capture.  
Instrument Review 
The  technologies  for  collecting  environment  measurements  listed  in  Table  1  are  generally 
mature, and modern examples of  instruments either with  flight heritage or with a  short  (~1 
year) development schedule were identified. Figure 6 shows a collection of instruments of the 
type  that were  traded  in  this  study  (see Appendix B  for more  instrument data).   The  largest 
instruments  in  the  suite  are  the  particle  spectrometers, which  range  from  shoe‐box  size  to 












The  smallest  instruments  include  several  “patch”  style  sensors  for  charge  and  discharge 
monitoring, including the Electronic Discharge Monitor (EDM) and Charge Deposit Sensor (CDS), 
both under development at the Aerospace Corporation.  These patches measure several inches 
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A  preliminary  comparison  of  the  instruments  in  the  down‐selected  set  was  performed  by 
assigning numerical weights to the FOMs using the guidance from the “Importance” column in 
Table  3.    Conversion  of  the  low/medium/high  scale  to  a  numerical  value was  accomplished  
using  engineering  judgment  for  the  purposes  of  the  exercise.  The  tables  used  for  the 
comparison are shown in Appendix A.  
For  the purposes of examining  the  trade  space  at  an end‐to‐end  level,  selected  instruments 
from the tables shown  in Appendix A were grouped  into four notional experiment suites that 
could  serve  the  MGS  need.    The  notional  experiment  is  referred  to  here  as  the  “MGS 










Option 1 utilizes  the highest  scoring  instruments  in parameter coverage and  resolution, with 
each measurement category having a dedicated sensor (no multifunction elements).  
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Note  that  the column “equivalent TRL”  is used here as a coarse gauge of  the viability of  the 
existing design for the purposes of the MGS application, and may not be equal to the TRL of the 
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complete system may be conducted. Three  transportation options  to GEO were  identified: 1) 









To  increase  the  likelihood  of  low  impact  accommodations,  interested  parties  typically  come 
together 24 to 36 months before the planned  launch date. This allows time  for both sides to 
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For  the  purposes  of  this  study,  all  hosted  payloads  can  be  divided  into  two  categories:  A) 
robotic  servicing missions  and  B)  geosynchronous  communication missions. While  the  basic 
characteristics  of  these  missions  are  similar,  the  distinguishing  feature  for  this  study  is  the 
possible  presence  of  a  “contact  event”  between  two  spacecraft.  In  the  robotic  servicing 




this  type  provide  one  or more  spacecraft  contact  events,  providing  the  only  opportunity  to 
measure electrostatic discharges between  two  spacecraft. Without  these contact events,  the 
full set of desired measurements cannot be made. 
Further, the  investigational nature of robotic servicing missions may allow the hosted payload 
to gain  concessions on bus design  features  to accommodate  special needs. Features  such as 
boom  mountings  and  a  spin  stabilized  bus  are  far  more  likely  to  be  accommodated  on  a 
demonstration mission than on a communications asset, for example. 
Four robotic servicing missions of opportunity reviewed for this study were the NASA RESTOR  
mission, ATK  Space  Systems ViviSat,  the DLR  (German Aerospace Agency) Deutsche Orbitale 
Servicing  Mission  (DEOS),  and  MDA  Corp.  (MacDonald,  Dettwiler  and  Associates)  Space 
Infrastructure Services (SIS). 
RESTOR:  This  is  a NASA GSFC mission  that  expands  on  the  current  robotic  servicing 
efforts at the International Space Station (ISS) (NASA GSFC 2010). RESTOR seeks to demonstrate 








mission  (e.g.  spin  stabilization mode of  operations, deployable boom  for  the magnetometer 




ViviSat:  The  ViviSat mission  is  an  ATK  program  that  focuses  on  extending  the  life  of 
existing GEO  satellites  through  the addition of a  secondary propulsion  system  (ViviSat 2011). 
Under  the  current ATK  design,  each ViviSat  platform would  be  configured  to  dock with  the 
apogee  kick motor of  the  customer  spacecraft, allowing  the ViviSat propulsion  system  to be 
used  for  maneuvers  such  as  station  keeping,  reboost,  and  transfer  to  a  disposal  orbit.  
Depending on the customer satellite characteristics, Vivisat may extend the mission lifetime of 
the  client  spacecraft by up  to 16 years.     As Vivisat  is designed  to be an attachment  to pre‐
existing  spacecraft,  features  that may be desirable  for  the MGS measurement  suite,  such as 
spin  stabilization  and  deployable  booms,  are  not  likely  to  be  acceptable  to  the  customer 
spacecraft. Data on the expected data flow between ViviSat and the customer spacecraft was 








to  resolve. Additionally,  communications  capability will be prioritized  to  the primary mission 
and NASA will not have direct  control over  the  spacecraft  lifetime or  the  length of  the data 
record. 
MDA  SIS:  The  SIS  mission  is  MDA’s  proposal  for  establishing  a  capability  to  refuel 
satellites in GEO (MDA 2011). SIS is distinguished from the other missions by being designed for 
reusability.  Once  the  spacecraft  has  expended  its  initial  supply  of  fuel,  MDA  can  launch  a 
replacement  fuel canister  to  resupply  the  robotic spacecraft. This capability greatly enhances 
the  expected useful  lifetime of  the  robotic  servicer  and provides  the  opportunity  for  a  long 
duration  measurement  set.  Similar  to  the  DEOS  mission,  this  platform  will  have  limited 
flexibility  to offer  the MGS payload accommodations, but  the communications capabilities of 
the spacecraft may be more advanced. The current operations plan calls for ground controlled 
servicing and should provide a significant  telemetry stream  to  the payload when  the primary 
mission is not using it to enable servicing.     
   




GEO. The hundreds of existing assets  in GEO are  typically  replaced at a  rate of 15  to 20 new 
launches per  year. As  the expense of maintaining an orbital  fleet has  increased,  commercial 
entities have  increased efforts  to  find ways  to offset  the upfront costs of placing new assets 
into orbit. In recent years, many have begun to explore the option of opening unused capability 








The  Hosted  Payload  Guide  Book  (Futron  2010)  provides  an  overview  of  the  entire  hosting 
process  from  the  point  of  view  of  the  payload  provider,  as  well  as  pertinent  lower  level 
considerations  during  each  phase.  Additionally,  the  manual  identifies  the  currently  planned 
commercial  satellites  during  the  2011‐2016  timeframe.  Based  on  this  list,  there  are 
approximately  15  promising  launch  opportunities  with  seven  of  those  having  a  significant 
probability to launch on a US launch vehicle. 
In 2011, Andraschko, et al. documented a NASA study of five recent government payloads that 
were  hosted  on  commercial  communications  satellites.  They  reported  several  key  technical 
parameters  that  informed  our  study.  First,  results  from  discussions  with  the  satellite  bus 
manufacturers indicated that almost all options could provide at least 50 kg of mass and more 
power than the radiation  instrumentation suite will require. Additionally, telemetry data rates 
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testing  burdens  on  the  payload  development.  Fortunately,  techniques  have  already  been 
demonstrated  to mitigate  these  issues. Many  radiation  instruments  are being designed with 
three‐axis  controlled  spacecraft  in mind, making  adjustments  to  current designs more of  an 
engineering development rather than a technology effort. Additionally, careful treatment of the 
solar  panel  electrical wiring  and  other  bus  electronics  can  limit  the magnetic  contamination 
enough  that ground characterization efforts can  remove most of  the noise generated by  the 
spacecraft if the magnetometer cannot be boom mounted. 
(2) Secondary Payload 
Secondary  payloads  take  advantage  of  excess  capability  on  a  launch  vehicle  that  is  already 
planning to go to the desired location. Sometimes this happens through planned cooperation of 
multiple missions, but often  it  is coordination  through  the vehicle provider or  the sponsoring 
agency  that  brings  these  opportunities  to  life.  The  Ariane  V  launch  vehicle  routinely  lofts 
multiple  spacecraft  to  GEO  Transfer  Orbit  (GTO),  but  our  research  did  not  identify  any  US 
launches  that  achieved  the  same  (Aziz  2000,  Space  Launch  2011).  The  highly  configurable 
nature of  the US  fleet and  the  lack of a developed multiple payload  interface on  the current 
EELVs may contribute to this situation. 






In  order  to  assess  the  feasibility  of  this  option,  a  first  order  spacecraft  sizing  effort  was 
undertaken using the LaRC SmallSat model (Ferebee 1997). For the spacecraft mass estimates, 
the radiation suite was assumed to be a static payload of 100 kg requiring 150W of power.  It 
was  assumed  that  the  payload  had  no  significant  unique  thermal  requirements  and  that  a 
system capable of operating reliably for more than five years was necessary. Additionally, the 
flight  system had  to be  capable of  (1) performing  the orbital  transfer  from GTO  to GEO and 












a  first order  cost of  the  spacecraft.  The  spacecraft bus  is estimated  to  cost on  the order of 
$50M (FY11). 
Since a  significant mass driver  in  the preliminary  sizing effort was  the propellant  required, a 
subsequent  effort  examined  electric  propulsion  options.  However,  this  option  could  not  be 
addressed effectively at the same  level of fidelity and required some gross assumptions to be 
made.  In the end, all of the mass saved from the conversion (and then some) went back  into 
the system to provide significantly  increased power and to address growth  in the other  flight 
system  components.  Based  on  the  resulting  mass,  the  electric  propulsion  system  did  not 
provide a benefit sufficient to offset the additional system complexity. 





of  that  launch  vehicle.  It  has  a  nominal  payload  mass  of  100  kg  and  is  designed  as  a 
communications platform. This allowed a  straight  forward  comparison  to  the previous  sizing 
attempt.  While  the  CX2  is  slightly  heavier  and  more  capable,  the  comparison  between  the 
chemical propulsion and  the CX2 remains  the same as  the  in‐house sizing attempt. However, 





Use of  the Ariane V or other  foreign  launch  vehicles  is  limited by NASA  to  circumstances  in 
which  the  launch  is 100% contributed  (no U.S. government  investment).   Such a  limitation  is 
likely to dramatically reduce the opportunities for pursuing this option. 
MGS Environmental Effects Measurements Study      P a g e  | 24 
 
Without a multiple payload adapter for GTO payload delivery, the use of the U.S. EELV fleet is 
also unlikely to yield standard secondary payload opportunities  in the near future.    If such an 
adapter became available (for example, the Atlas V has a design that has completed PDR at this 





requirement,  it  is  not  likely  that  our  additional  mass  can  be  accommodated  within  the 

















Additional development efforts  are under way  to provide  smaller  and  larger  versions of  the 
ESPA. The smaller version is designed to provide the ESPA capability to the smaller class launch 
vehicles  (e.g. Delta  II  class) while  the  large version  is designed  to  increase  the payload mass 
limit on each port for the EELVs. A novel use of the entire ring as a bus structure for a single 
secondary  satellite was  successfully  implemented on  LCROSS  (launched  in  June, 2009) and  is 
planned for DSX (scheduled for launch in October, 2012).  Options for using the ESPA ring both 
as a small satellite deployment mechanism and as a primary structure were examined for this 
study.  Note  that  the  ESPA  Payload  Planners  Guide  recommends  submitting  a  spacecraft 
questionnaire  to  the  Space  Test  Program  (STP)  three  years  prior  to  the  desired  launch 
opportunity (DoD STP 2001). 
C) ESPA Small Satellite Payload 
The ESPA payload  satellites are  small  spacecraft  that  fall between “cubesats” and  traditional 
spacecraft  in  terms  of  size.  Satellites  of  this  class  are  designed  to  anchor  to  the  ESPA  ring 
utilizing pre‐determined bolt holes and specified mass and volume constraints. A picture of the 








As shown by the dimensions  in Figure 8, this option  is extremely volume  limited. Additionally, 




While  this  option  is  limited  in  what  instrumentation  it  can  accommodate,  it  does  offer  a 
significant advantage: the STP office will supply the access to space at no cost to the payload. 
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To  qualify,  the  requesting  party  must  submit  a  proposal  to  the  STP  review  board  and  be 















of  the  mission  and  the  volume  available  for  propellant  tanks.  None  of  the  current  RSDO 
offerings for this bus option can support a mission to GEO. However, Northrop Grumman has 









and  the mission procures  its own  launch  services. Due  to  the prevalence of  the  commercial 
market, there are many standard options for both spacecraft buses and launch services to GEO. 
Based on the general availability and the unique customization this option allows, no significant 
effort  was  spent  to  identify  specific  available  options.  However,  typical  mass  and  power 
capabilities  were  examined  to  provide  the  springboard  for  the  identification  of  pathways 
forward. 
Based  on  the  sizing  done  for  the  “Secondary  Payload”  option,  all  standard  GEO  platforms 
provide mass,  power,  and  volume  capacity well  beyond  anything  our  suite  could  effectively 
utilize.  As  the  least  capable  launch  vehicles  have  loft  capability  well  above  our  secondary 








(LV)  do  the  insertion  burn.  This  is  not  commonly  done  by US  vehicles  but  does  sometimes 
happen  for  foreign  launches. The data and analysis required to determine the viability of this 
option is beyond the scope of this task, though the authors believe that this option is unlikely to 
represent substantial benefits over the other options presented.       
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The  final part of  the MGS measurements  trade  study examined paths  through  the  complete 
trade  space  by  evaluating  the  instrument  suites  using  weighted  “Instrument  Suite”  FOMs, 
including a metric  called  “Bus Flexibility.” This  FOM was used  to  track any drawbacks  that a 











































maximum  capability  approach  (“Max  Capability”  =  230)  or  a  volume  optimized  approach 
(“Small” = 230).   Clearly, the high weighting of “High Data Value”  is significantly affecting the 
outcome, and revised weightings and finer resolution in the FOM ratings will produce different 
results.    One  interpretation  of  these  preliminary  results  is  that  investment  in  an  MGS 
instrument suite should be “all‐or‐nothing” in the sense that the cost and development savings 
for a less than ideal system also greatly undermines the utility.  Having a viable “small volume” 
option,  however,  is  also  valuable  due  to  the  ability  to  capitalize  on  a  greater  variety  of 




of  the small volume configuration was  the Cosine MPS energetic particle spectrometer.   This 
instrument advertises good resolution over a wide energy range and is flight qualified, but does 





contact ESD events; a U.S. government mission  is recommended due  to potentially  increased 






due  largely  to  the need  to  invest  in a  spacecraft bus.   Further,  the  capability  to deliver GEO 
payloads using the ESPA has been proposed but not demonstrated, and is unlikely to become as 
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Conclusion 
The desire  to conduct a manned mission  in Geosynchronous Earth orbit  requires a  thorough 
understanding of the space environment in order to design vehicles and suits that will provide 
sufficient  protection  for  astronauts  and  equipment.    Predictive  models  used  to  develop 
requirements for such designs have not historically been exercised for manned GEO missions, 
and do not at present provide sufficient confidence for MGS needs.  While efforts to refine the 




predictive  models  and  inform  the  design  of  mitigation  strategies  for  radiation  harms  and 





instrument  suites using weighted FOMs  informed by  subject matter experts  in  radiation and 
spacecraft  effects.    Suggestions  for  further  study  include  revisiting  the  data  needs  after  the 
completion of  the ongoing  LANL  spectrometer data analysis  task and  conducting a  survey of 
instrument  providers  in  the  form  of  a  Request  for  Information  to  collect  more  detailed 
instrument design and cost data.  
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APEX        Advanced Photovoltaic and Electronics eXperiments 
AEEF        Alphasat Environment and Effects Suite
ARC        Ames Research Center
CDS        Charge Deposit Sensor
CER         Cost Estimating Relationship
CG        Center of Gravity
CRRES        Combined Release and Radiation Effects Satellite 
DLR        Deutsches Zentrum fur Luft‐und Raumfahrt  
        (German Aerospace Agency) 
DEOS        Deutsche Orbitale Servicing Mission
DPAF        Dual Payload Attachment Fitting
DSX        Demonstration and Science Experiments Mission 
EDM        Electronic Discharge Monitor
EELV        Evolved Expendable Launch Vehicle
ESA        European Space Agency
ESD        Electrostatic Discharge
ESPA        EELV Secondary Payload Adapter
eV        Electron Volt
EVA        Extravehicular Activity
FOM         Figure of Merit
FOV         Field of View
FY        Fiscal Year
GCR        Galactic Cosmic Radiation
GEO        Geosynchronous Earth Orbit
GSFC         Goddard Space Flight Center
GTO        GEO Transfer Orbit
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ISS        International Space Station
LANL        Los Alamos National Laboratory
LaRC         Langley Research Center
LCROSS      Lunar Crater Observation and Sensing Satellite 
LEO        Low Earth Orbit
LET        Linear Energy Transfer
LRO        Lunar Reconnaissance Orbiter
LV         Launch Vehicle
Mbps        Megabits per second
MEES         MGS Environment and Effects Suite
MEO        Medium Earth Orbit
MGS        Manned GEO Satellite Servicing
MPS        Magnetospheric Particle Sensor
MPS        Multifunction Particle Spectrometer
NOAA        National Atmospheric and Oceanic Administration 
NTE        Not to Exceed
PDR        Preliminary Design Review
PI        Principle Investigator
RBSP        Radiation Belt Storm Probe Mission
RESTOR      Reusable Earth Synchronous Tele‐Operated Refueler 
RSDO        Rapid Spacecraft Development Office
SCATHA      Spacecraft Charging at High Altitude
SIS        Space Infrastructure Systems
SIV        Standard Interface Vehicle
SPE        Solar Particle Event
SSCM        Small Satellite Cost Model
SPENVIS      Space Environment Information System
STP        Space Test Program Office
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TEPC        Tissue Equivalent Proportional Counter
TID        Total Ionizing Dose
TRL        Technology Readiness Level
USAF        United States Air Force
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